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5.1 Preizkušanje algoritmov sledenja orientacije . . . . . . . . . . . . 51
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NED lokalni referečni koordinatni sistem (ang. North-East-
Down)
NMEA standarden format sporočil GPS modulov
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Povzetek
V nalogi je predstavljena izdelava brezpilotnega letala z vso potrebno strojno
opremo za avtonomno navigacijo do vnaprej določenega cilja ali pa prevaja-
nje pilotovih zahtev (leti naravnost, zavij levo. . . ) v ustrezne ukaze krmilnim
površinam in motorjem. Naloga je razdeljena na štiri dele. V prvem delu je
predstavljena mehanska zasnova letala. Sem spadajo spremembe na konstrukciji,
ki omogočajo montažo treh motorjev in spreminjanje nagiba le-teh. V drugem
delu bomo predstavili navigacijsko elektroniko. V tretjem delu je opis program-
ske opreme navigacijske elektronike, ki skrbi za integracijo podatkov iz različnih
senzorjev ter odloča o primernih ukazih pogonskim motorjem in servomotorjem
za krmiljenje kontrolnih površin, ki ohranjajo letalo stabilno in v želeni smeri. V
četrtem delu bomo predstavili preizkušanje letala. Cilj naloge je izdelati brezpi-
lotno letalo z naslednjimi funkcijami:
1. samodejna stabilizacija letala;
2. ”Fly – by – wire”prevajanje med ukazi pilota in ukazi krmilnemu sistemu;
3. vertikalen vzlet in pristanek;
4. možnost avtonomne navigacije do izbranih koordinat;
5. baterijo, ki bo omogočala čim dalǰsi čas letenja.
Ključne besede: brezpilotno letalo, fuzija senzorjev, avtonomna navigacija,




The thesis presents development of an unmanned autonomous aircraft which
has all necessary hardware for either autonomous navigation to predefined coor-
dinates or to interpret pilot commands (fly forward, turn left...) into appropriate
commands for control surfaces and motors. The thesis is divided into four parts.
The first part deals with mechanical design of the aircraft and changes that were
done to facilitate mounting of three motors with tilt control. The second part
presents navigation electronic. In the third part we present software for electronic
that fuses sensor data into a representation of an airframe orientation and uses
it to decide on the appropriate commands to motors and servos to keep the craft
stable and on the required course. In part four we present testing that was done
so far. Goal of the thesis is to build an aircraft with the following features:
1. automatic airframe stabilization;
2. Fly – by – wire translation between pilot commands and control commands;
3. vertical take-off and landing;
4. ability to autonomously navigate to selected coordinates;
5. battery module that will allow for the longest flight time.
Key words: unmanned aerial vehicle, sensor fusion, autonomous navigation,




Razvoj inercialnih navigacijskih sistemov je šel od stabiliziranih platform s tremi
koncentričnimi obroči, v katerih je mehanika skrbela, da so bili pospeškomeri
usmerjeni skladno z inercialnim navigacijskim okvirjem, do ’strap down’ sistemov,
kjer so senzorji fiksno pritrjeni na letalo, meritve pospeškomerov pa matematično
transformiramo iz telesnega v inercialni koordinatni sistem [1] [2] [3]. Relativna
kompleksnost in posledično visoka cena senzorjev je omejila njihovo uporabnost
za ljubiteljske aplikacije, kjer je ta pomemben faktor. Z elektronsko revolucijo, ki
je prinesla mikro elektro-mehanske senzorje, dostopne GPS-sprejemnike in zmo-
gljive mikrokrmilnike, ki so sposobni v realnem času izvajat algoritme za integra-
cijo meritev MEMS-senzorjev v informacijo o orientaciji senzorja, je inercialna
navigacija postala široko dostopna, kar je imelo v zadnjih letih za eno od posle-
dic popularizacijo večrotorskih letalnikov, ki jih je brez elektronske stabilizacije
težko, če ne nemogoče obdržati v zraku. Dostopnost, popularnost in uporabnost
ne samo za popoldansko brenčanje sem ter tja, temveč tudi za resno delo kot je
na primer nadzor daljnovodov ali kmetijskih površin so privedli do tega, da so
države začele razmǐsljati o in uvajati predpise, ki urejajo področje upravljanja
teh naprav, saj lahko v neveščih ali objestnih rokah iz zabavne igrače postanejo
vdiralci v zasebnost ali povzročitelji poškodb. Tako je letos vlada sprejela Uredbo
o sistemih brezpilotnih zrakoplovov [4, stran 7838], ki ureja to področje v Slove-
niji in uvaja omejitve glede tega kdo, kje in pod kakšnimi pogoji lahko upravlja
različne kategorije letalnikov.
Spremljal sem razvoj avtopilota ArduPilot, ki je ob svojem nastanku upo-
5
6 Uvod
rabljal Arduino kot glavni kontroler. Zanimalo me je delovanje, kako iz nekaj
meritev dobiti uporabno informacijo o letalu, kako jo predstaviti, kakšna mate-
matika povezuje meritve različnih senzorjev v ukaze kontrolnim elementom, da
ohranjajo napravo stabilno v zraku. Ker mi samo spremljanje ni bilo dovolj, sem
se podal v izdelavo lastnega sistema za krmiljenje avtonomnega letala. Obse-
gala je nadgradnjo letalskega modela v hibrid letala in večrotorskega letalnika,
ki lahko vzleti in pristane vertikalno, zasnovo in izdelavo navigacijske elektronike
z inercialnimi senzorji za nadzorovanje leta in stabilizacijo, zadnja naloga pa je
bilo pisanje programske kode, ki surove meritve senzorjev spremeni v uporabne
podatke, na podlagi katerih se upravlja letalo. Sama naloga je tako razdeljena na
štiri poglavja, v katerih opǐsem izdelavo od idejne zasnove do delujočega modela.
2 Mehanika
Popularni večrotorski letalniki so mehansko preproste naprave s tremi ali več
motorji, ki zagotavljajo vzgon plovila in omogočajo njegov nadzor. Vzletajo
in pristajajo vertikalno, lahko lebdijo ali izvajajo zapletene manevre. Osrednja
komponenta je elektronika z inercialnimi senzorji, ki skrbi za razporeditev moči
med motorji in ohranjanje stabilnosti. Ker se zanašajo na konstanten vzgon
motorjev, imajo precej omejen čas letenja. Letala na drugi strani potrebujejo več
prostora za vzlet in pristanek, lahko pa letijo dlje in hitreje ter so dovolj stabilna,
da jih lahko v zraku obdrži pilot z relativno malo izkušnjami.
Prvi cilj naloge je bil izdelati napravo, ki bo združila vertikalno vzletanje in
pristajanje ter možnost lebdenja letalnika z dosegom letala. Za osnovo smo izbrali
model letečega krila Skywalker X8 zaradi dobre nosilnosti, robustnosti in obilice
prostora (slika 2.1). Od različnih konfiguracij letalnikov (s tremi, štirimi ali več
propelerji) smo se odločili za trikopter, letalnik s tremi motorji.
2.1 Načrtovanje mehanskih komponent
Pred izdelavo mehanskih komponent smo v orodju za računalnǐsko podprto
načrtovanje (CAD, computer aided design) skonstruirali komponente letala. Pri
tem nam je bil v veliko pomoč 3D-model letala [5]. Na 3D-modelu smo preverili




Slika 2.1: Leteče krilo Skywalker X8.
2.2 Orodje
Izdelava mehanskih delov zahteva natančnost, ki jo je z ročnim orodjem težko
doseči, zato smo pri izdelavi uporabil računalnǐsko vodene stroje. Zaradi števila
delov in sprememb zasnove med samim razvojem ter želje po čim hitreǰsi realiza-
ciji kosov, je bila prva naloga konstrukcija tri osnega računalnǐsko nadzorovanega
rezkarja (slika 2.2). Ko se je med dizajnom pojavila potreba po kompleksneǰsih
kosih, ki bi jih bilo na tej napravi zaradi zapletene oblike težko realizirati, smo
izdelali še 3D-tiskalnik (slika 2.4). Za razliko od rezkarja smo pri 3D-tiskalniku
uporabil takrat dostopne odprtokodne programe za krmiljenje, mehanske kom-
ponente tiskalnika pa smo izdelali na CNC-rezkarju.
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2.2.1 CNC-rezkanje
Računalnǐsko nadzorovan rezkar je klasična 3-osna naprava z delovno površino
30 x 30 x 4 cm. CNC-rezkar je zaradi svoje konstrukcije natančneǰsi od 3D-
tiskalnika, zato so na njem narejeni deli, kjer je natančnost pomembna, kot je
na primer nosilec propelerja, ki se mora tesno prilegati na aluminijast nastavek
motorja (slika 2.3) in deli, ki jih je bilo bolj smiselno izrezkati iz vezane plošče,
kot delati na 3D-tiskalniku iz plastike. Večino delov za naš projekt smo izdelali
iz vezane plošče, nekaj kosov pa je narejenih iz umetne mase, acetala.
Slika 2.2: 3-osni CNC-rezkar.
Slika 2.3: Nosilec propelerja.
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2.2.2 3D-tisk
Naprava je predstavnik delta tiskalnikov, kjer se vozički premikajo vertikalno po
treh stebrih, tiskalna glava pa je nanje pritrjena prek ročic. Da na tej napravi
dosežemo linearne premike v smereh osi X in Y ji moramo ves čas spreminjati
hitrost vseh treh motorjev.
Tiskalnik deluje na principu FDM. Žico iz umetne mase pogon potiska v ti-
skalno glavo, na kateri je šoba, segreta na 250 ◦C. Žica se stali, pritisk za njo pa
jo potisne skozi tanko šobo, ki jo mehanika premika v prostoru tako, da plast za
plastjo izrisuje željen objekt. Tak način izdelave pomeni, da je kos v smereh X in
Y , ki predstavljata ravnino ene plasti, močneǰsi kot v smeri Z, ki predstavlja smer
nalaganja plasti. Zaradi tega so kosi, kjer je trdnost pomembna, skonstruirani in
izdelani tako, da so v smeri Z dodatno ojačani (npr. z vijakom). Sprijemanje
plasti je tudi eden od trših problemov pri tiskanju 3D-objektov, odvisen tako od
parametrov tiskanja kot od lastnosti uporabljenega materiala. Za naš projekt
smo uporabili žico Taulman Alloy 910, ki jo odlikuje mehanska trdnost in dobro
sprijemanje posameznih plasti.
Slika 2.4: 3D-tiskalnik.
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2.3 Konstrukcija letala
Skywalker X8 je veliko leteče krilo iz EPP-pene, ki je služilo kot osnova. Da bi
lahko ta model navpično vzletal in pristajal, smo si zamislili hibridizacijo letala
in trikopterja. Ta ima motorje razporejene na okvirju v obliki črke Y, hibridno
letalo ima tako dva motorja spredaj levo in desno, tretji je zadaj med krili (slika
2.5).
Slika 2.5: Letalo z nameščenim okvirjem.
2.3.1 Okvir trikopterja
Glavni gradnik trikopterja je okvir v obliki črke Y, prikazan na sliki 2.6. Ogrodje
sestavljajo palice iz ogljikovih vlaken z zunanjim premerom 10 mm, ki jih na
stičnih točkah povezujejo izrezkani in natisnjeni deli, na koncu vsakega je motorno
ležǐsče. Ta okvir je nato vstavljen v letalo, kot je prikazano na sliki 2.5. Dve prečni
palici iz ogljikovih vlaken, ki povezujeta krila s trupom, gresta skozi okvir in tako
prenašata vzgon kril neposredno nanj.
12 Mehanika
Slika 2.6: Konstrukcija trikopterja.
2.3.2 Motorna ležǐsča
Motorna ležǐsča so eden od zahtevneǰsih delov letala, saj morajo poleg montaže
motorja in motorne elektronike ter prenašanja sil med lebdenjem omogočati spre-
minjanje naklona motorja. Sprednja ležǐsča sestavlja robotski servomotor za spre-
minjanje naklona motorja, na katerega je pritrjeno ležǐsče za motor in nosilec
motornega krmilnika, kot je prikazano na sliki 2.7.
V primerjavi s konfiguracijami, ki imajo motorje na sodem številu krakov in
se lahko vrtilni navor, ki želi letalnik zasukati izniči s propelerji z nasprotnim
vrtenjem, pri trikopterju en motor nima svojega para. Tako moramo za nevtrali-
zacijo navora zadnji motor nagibati okrog X osi, da dosežemo potisk v nasprotno
smer (slika 2.8). Pogon spreminjanja naklona smo realizirali z robotskimi ser-
vomotorji s senzorjem pozicije, nagib zadnjega motorja pa spreminja modelarski
servomotor.
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Slika 2.7: Ležǐsče sprednjega motorja.
Slika 2.8: Ležǐsče zadnjega motorja.
2.3.3 Vibracije
Elektronika je bila prvotno nameščena neposredno na okvir. Taka namestitev
se je med preizkušanjem pogona izkazala za problematično, saj so se prek fi-
ksne povezave prenašale vibracije propelerjev in motorjev do senzorjev, kar je
vplivalo na zaznane pospeške in zasuke. To posledično pokvari oceno orientacije
letala in onemogoči kakršnokoli stabilizacijo leta. Na sliki 2.9 so prikazane meri-
tve pospeškomera, ko je elektronika nameščena na okvir. Pospeški zaradi vibracij
dosegajo do +/- 0,5 g0, kar posledično vpliva na algoritem za popravljanje napake
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žiroskopa, ki se zanaša na pospeškomer kot enega od referenčnih vektorjev. Vi-
bracije tako pokvarijo predstavitev orientacije v algoritmu, da je letalo nemogoče
upravljati.
Slika 2.9: Vibracije na okvirju. X os je zaporedni izmerjen vzorec, Y os predstavlja
pospešek, normiran na g0.
V nadaljevanju bomo predstavili dva ukrepa, s katerima smo zmanǰsali vpliv
vibracij na elektroniko na sprejemljivo raven:
1. z izolacijo elektronike od okvirja, kar zmanǰsa prenos vibracij na senzorje,
2. z balansiranjem propelerjev, kar zmanǰsa same vibracije.
2.3.3.1 Nosilec navigacijske elektronike
Za omejitev prenosa vibracij smo skonstruirali dvodelni nosilec za elektroniko.
Fiksni del je pritrjen na letalo, gibljiv del je s fiksnim spet z elastikami, vmes
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pa so silikonske blazinice. Ker je sama elektronika razmeroma lahka, je pod njo
pripet en modul baterije, ki s svojo maso pomaga dušiti vibracije.
Slika 2.10: Nosilec elektronike za izolacijo vibracij.
2.3.3.2 Balansiranje propelerjev
Drugi ukrep je odpravljanje vzroka, v našem primeru so to neuravnoteženi pro-
pelerji. Pri visokih obratih različne teže krakov povzročijo vibriranje motorjev,
te vibracije pa se prek okvirja prenesejo na senzorje. Uravnoteženje propelerjev
bo torej zmanǰsalo vibracije pri viru. Za ta namen smo uporabili podstavek za
propeler z magnetnimi ležaji, prikazan na sliki 2.11. Os, na kateri je propeler,
drži v zraku magnetno polje, kar zmanǰsa trenje med osjo in podstavkom na mi-
nimum. Propeler tako zavrti že najmanǰsa razlika v masi krakov. Na lažjega smo
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dodajali material, dokler ni bil v ravnovesju.
Slika 2.11: Balansiranje propelerja.
Na sliki 2.12 so meritve pospeškomera po montaži elektronike na nosilec in
balansiranju propelerjev.
2.3.4 Pristajalno podvozje
Model letala, ki smo ga uporabili za osnovo, nima predvidenega pristajalnega
podvozja. Ker je zadnji propeler med lebdenjem usmerjen navzdol, tako postane
najnižja točka letala. Da ne bi zadel v tla, smo izdelali motorizirano pristajalno
podvozje, ki drži model dovolj visoko, da med vzletanjem in pristajanjem propeler
ne pride preblizu tlom, med letenjem pa se pospravi za čim manǰse oviranje pretok
zraka.
Prvo podvozje so sestavljale tri pristajalne noge, ki so bile togo pripete na
letalo. Med preizkušanjem je model doživel kar nekaj trdih pristankov, kar je na
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Slika 2.12: Vibracije po montaži elektronike na nosilec in balansiranju propelerjev.
X os je zaporedni izmerjen vzorec, Y os predstavlja pospešek, normiran na g0.
koncu uničilo eno od nog podvozja. Za omilitev sunkov ob prehitrih pristankih
smo podvozje zasnovali na novo, z blažilci. Letalo na prvem podvozju je na sliki
2.13.
2.3.5 Baterije
Eden od zadanih ciljev naloge je čim dalǰsi čas letenja z enim polnjenjem. Tako
smo pri izbiri baterije, ki bo napajala letalo, iskali rešitev, ki bo zagotavljala dovolj
toka za pogon med lebdenjem, ko je poraba najvǐsja, in ki bo imela čim večjo
gravimetrično gostoto energije - koliko je lahko shranimo v en kilogram baterij, kar
neposredno vpliva na čas letenja. Zaradi relativno veliko razpoložljivega prostora
v letalu volumen baterije pri izbiri ni bil primarnega pomena, zaradi okvirja
trikopterja iz karbonskih cevi pa smo bili omejeni z obliko baterije.
V modelarstvu se praktično povsod uporabljajo litij-polimerne baterije. Za-
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Slika 2.13: Dokončan model, pripravljen za testiranje.
radi njihove konstrukcije zmorejo velike tokove praznjenja, tudi več 100 A. Nji-
hovi pomanjkljivosti sta preceǰsnja občutljivost na grobo ravnanje, ki lahko v
ekstremnih primerih pripelje do eksplozije baterije, in nizka gostota energije v
primerjavi z litij-ionskimi celicami - za litij-polimerne je v rangu 150 Wh/kg.
Cilindrične litij-ionske baterije na drugi strani imajo precej nižji trajni tok
praznjenja, ki je hkrati obratno sorazmeren s kapaciteto baterije. Več energije,
kot je baterija lahko shrani, nižji bo trajni tok praznjenja, ki ga baterija lahko
prenese. Celice, ki bi jih lahko uporabili, tako zmorejo 15 A trajne obremenitve ob
nominalni kapaciteti 3 Ah. Ob teži 48 g je energijska gostota v rangu 225 Wh/kg
[6].
Pri izbiri napetosti baterije moramo upoštevati inducirano napetost motorjev
pri najvǐsjih obratih in dejstvo, da nam zaradi omejitev razsmernika za pogon
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motorjev ni na voljo celotna napetost.
Izbrani motorji imajo inducirano napetost 1 V na vsakih 500 RPM. Najvǐsji
obrati so 8.000 RPM, kar pomeni 16 V inducirane napetosti. Litij-polimerne
in litij-ionske baterije imajo nominalno napetost celice 3,6 V do 3,7 V. Z nekaj
rezerve tako potrebujemo minimalno pet serijsko povezanih celic.
Potrebno tokovno zmogljivost baterije smo določili iz porabe med prvimi pre-
izkusi lebdenja, ki so bili opravljeni z litij-polimerno baterijo iz petih zaporedno
vezanih celic z maksimalnim tokom praznjenja 115 A. Med lebdenjem je elektro-
nika za nadzor baterije pomerila maksimalen tok 62 A.
Glede na tok med lebdenjem in ker baterije nočemo prazniti z maksimalnim
dovoljenim tokom, saj to vpliva na količino energije, ki jo iz celice lahko dobimo,
bi litij-ionska baterija tako imela konfiguracijo 5s8p (pet serijsko, osem vzporedno
vezanih celic) in nominalno kapaciteto 24 Ah. Teža samih celic bi tako znašala
1,9 kg. Litij-polimerna baterija ne bi rabila paralelno vezanih celic, kar se tiče
tokovne zmogljivosti. Da bi dosegli kapaciteto litij-ionske baterije, bi rabili dve
paralelno vezani 10 Ah bateriji [7], ki bi ob 20 Ah kapaciteti tehtali 2,4 kg ali
štiri 6 Ah baterije [8], ki bi ob kapaciteti 24 Ah tehtali 2,9 kg.
Cilindrične litij-ionske baterije nam ponujajo pol oziroma en kg nižjo težo za
enako ali večjo kapaciteto. Baterijo smo naredili iz celic Samsung INR18650-
30Q, sestavlja jo pet serijsko povezanih modulov iz osmih paralelno povezanih
celic. Nominalna napetost baterije je 18 V, kapaciteta 24 Ah, najvǐsji trajni tok
praznjenja pa 120 A.
2.3.5.1 Izdelava baterijskih modulov
Baterija, ki smo jo naredili za napajanje letala, je sestavljena iz štiridesetih celic
s skupno težo 1,9 kg. Celice so formata 18650, cilindrične premera 18 mm in
dolžine 65 mm. Čeprav ima izbrano letalo veliko prostora v notranjosti, ga je
precej zavzel okvir trikopterja z vsemi povezovalnimi elementi. Postavljeni smo
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bili pred izziv, kako v prostor, ki je bil še na voljo, namestiti vseh štirideset
baterijskih celic.
Rešitev je baterija, ki je razdeljena na pet modulov iz osmih celic. Za vsak
modul je bilo treba najti mesto v letalu in zanj skonstruirati način pritrditve,
pri tem pa paziti na razporeditev zaradi ravnotežja letala in da se bo dalo vse
module odstraniti. Med sabo bodo povezani s 5,26 mm2 kablom, do vsakega pa
so napeljani vodniki za balansiranje med polnjenjem in za spremljanje napetosti
posameznih modulov med uporabo.
Slika 2.14: Načrtovanje razporeditve baterijskih modulov.
Končni modul iz osmih celic skupaj držijo okvirji, narejeni na 3D-tiskalniku,
ki so prilagojeni glede na mesto vgradnje v letalu (slika 2.15). Štirje moduli so
na okvirju letala, peti pa je pritrjen pod glavno elektroniko, da pomaga dušiti
vibracije.
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Slika 2.15: Eden od modulov baterije med izdelavo.
Slika 2.16: Nameščeni in povezani baterijski moduli.
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3 Elektronika
Razvoj mikro elektromehanskih senzorjev, masovna proizvodnja le-teh in njihova
posledična pocenitev ter dostopnost so prinesli inercialne senzorje v vedno več
naprav [9]. Ena od njih so letalniki, ki se zanašajo na inercialne senzorje za
stabilizacijo v zraku.
Za navigacijo letala smo razvili elektroniko, ki ima poleg senzorjev za zazna-
vanje orientacije in gibanja še vmesnike za povezavo z drugimi komponentami na
letalu, kot so servomotorji za nagib ležǐsč motorjev in krmilnih površin, razsmer-
niki za pogon, elektronika za nadzor baterije ipd. Dodatni razširitveni konektorji
omogočajo priklop dodatnih senzorjev, na primer ultrazvočni ali laserski merilnik
razdalje za merjenje vǐsine leta, senzor za merjenje zračne hitrosti letala, lahko
pa dodamo tudi sekundarne inercialne senzorje za nadzor delovanja primarnih.
Shema celotnega sistema je na sliki 3.1.
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Slika 3.1: Sistem na letalu in povezave med komponentami.
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Slika 3.2: Glavna elektronika.
3.1 Mikrokontroler
Jedro elektronike je mikrokontroler STM32F407VGT6 z ARM V4 jedrom z enoto
s plavajočo vejico [10]. 1 MB bliskovnega in 192 kB pomnilnika z naključnim
dostopom zagotavlja dovolj prostora za algoritme in prihodnje nadgradnje, kom-
patibilnost med različnimi STM32 mikrokontrolerji pa omogoča nadgradnjo na
zmogljiveǰso verzijo brez sprememb na preostanku elektronike. Dodatna enota
za računanje s plavajočo vejico olaǰsa pisanje algoritmov brez vpliva na hitrost
izvajanja, saj lahko veličine uporabimo v SI enotah.
3.2 Senzorji






Poleg teh je v letalu še GPS-sprejemnik, ki sporoča pozicijo letala na zemlji in
hitrost v treh dimenzijah, ki jo uporabimo kot referenčni vektor za odpravljanje
napake v rekonstruirani orientaciji letala.
3.2.1 Žiroskop in pospeškomer
Za merjenje pospeškov in hitrosti vrtenja smo uporabili senzor MPU 6000 podje-
tja InvenSense [11]. Z mikrokontrolerjem komunicira prek I2C-vodila, vgrajen pa
ima tudi I2C-modul za komunikacijo z drugimi senzorji. Tako lahko MPU 6000 v
rednih intervalih bere podatke iz zunanjih senzorjev, na primer magnetometra in
barometra ter jih shrani v notranji pomnilnik, od koder jih nato beremo skupaj
s podatki žiroskopa in pospeškomera.
Žiroskop je glavni vir informacije o spreminjanju orientacije letala, meri hitrost
vrtenja po vsaki od treh osi. Občutljivost se lahko nastavi na +/- 250, 500, 1000
ali 2000 ◦/sekundo.
Pospeškomer meri gravitacijo in pospeške, ki delujejo na letalo. Merilno
območje senzorja je nastavljivo na +/- 2 g0, 4 g0, 8 g0 ali 16 g0.
3.2.2 Magnetometer
Z meritvijo zemeljskega magnetnega polja lahko določimo smer severa. Magnetno
polje v letalu merimo z Honeywellovim senzorjem HMC5883L [12]. Senzor lahko
meri magnetna polja do jakosti +/- 8 G.
3.2.3 Barometer
S sledenjem zračnega tlaka lahko sledimo spremembi vǐsine, na kateri se letalo
nahaja, spreminjanje v času pa nam pove tudi hitrost in pospešek letala v ver-
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tikalni smeri. Uporabili smo senzor MPL3115A2 [13] z območjem merjenja od
50 kPa do 110 kPa.
3.2.4 GPS
Enota za globalno pozicioniranje uporablja modul Neo M8N podjetja Ublox [14].
Sprejema signale satelitov in iz njih računa lokacijo letala, smer gibanja, hitrost
v treh dimenzijah in vǐsino [15]. Modul lahko podatke pošilja v standardnih
NMEA sporočilih, kjer se podatki prenašajo v obliki znakovnih nizov, drugi način
je uporaba binarnega protokola.
3.3 Napajalniki
Glavni vir napajanja letala je litij-ionska baterija. Napetost glavne baterije
znižamo na primeren nivo za napajanje elektronike z dvema pretvornikoma. Prvi
je step-down pretvornik, narejen za vhodno napetost od 6 V do 50 V, ki baterijsko
napetost zniža na 5 V. Elektroniko tako lahko priklopimo neposredno na glavno
baterijo, 5 V napajanje pa je tudi standardno za delovanje RC-sprejemnikov in
servomotorjev. Drugi pretvornik je linearen z nizkim padcem napetost, ki 5 V
še dodatno spusti na 3,3 V za napajanje mikrokontrolerja in senzorjev na glavni
elektroniki.
V sistemu je še en step-down napajalnik, namenjen robotskim servomotorjem
za naklon ležǐsč pogonskih motorjev. Ta spusti baterijsko napetost na 12 V.
3.4 Komunikacija
Na letalu sta dva ločena kroga komunikacije. Prvi je komunikacija z bazno po-
stajo/pilotom, drugi pa med elektroniko in drugimi sistemi na letalu, kot so ser-
vomotorji in trifazni razsmerniki za pogonske motorje.
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3.4.1 Serijska komunikacija prek brezžične povezave
Preko serijske komunikacije elektronika pošilja informacije o stanju sistema ter
prejema posodobitve parametrov in ukaze za spremembo stanja. Protokol komu-
nikacije zapakira vrednost, ki jo želimo poslati v paket skupaj z informacijo o
tem, za katero spremenljivko gre. Za detekcijo napake pri prenosu podatkov je
na koncu dodana izračunana CRC-vrednost paketa.
Namesto kabla za fizično povezavo elektronike z računalnikom je uporabljen
Bluetooth vmesnik, ki podatke prenaša prek brezžične povezave.
3.4.2 RC-kontrola
Enosmerna povezava z R/C oddajnikom je namenjena kontroliranju samega po-
leta. Prek nje se prenašajo ukazi za upravljanje smeri leta (naprej-nazaj...), ukazi
za način leta (prehod iz lebdenja v let in obratno...) ter specifični ukazi pod-
sistemom (dvig pristajalnega podvozja...). Sprejemnik ima PWM-izhode, ki se
jim širina pulza spreminja od 1 ms za najnižjo do 2 ms za najvǐsjo vrednost,
frekvenca je 50 Hz. Na mikrokontroler so povezani prek RC-filtra za zmanǰsanje
vpliva motenj na signal.
3.4.3 RS485
Glavna elektronika, razsmerniki, servomotorji za naklon ležǐsč motorjev in nadzor
baterije so povezani na RS485 vodilo [16]. Enote so priklopljene na skupno parico
v half duplex načinu, kar pomeni, da lahko na vodilu podatke pošilja samo ena
naprava naenkrat. Glavna elektronika je ’master’ enota, ki sproža komunikacijo
na vodilu, vse druge so ’slave’ enote, poslušajo vodilo za sporočila in če je to
naslovljeno na dotično napravo, ga ta obdela in odgovori. Protokol je povzet po
servo napravah podjetja Dynamixel [17], naslovi lahko do 255 naprav, za detekcijo
napak pri prenosu pa je sporočilu dodan CRC.
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3.4.4 PWM
Standardni modelarski servomotorji, ki so uporabljeni za krmiljenje zakrilc, na-
gib zadnjega motorja in pristajalno podvozje, so krmiljeni prek PWM-signala.
Uporabljamo ga tudi za nastavljanje hitrosti glavnih motorjev, ker je vsaka na-
prava na svojem PWM-kanalu in jim tako lahko spremembe hitrosti sporočimo
hkrati, česar RS485 komunikacija ne omogoča. Da dosežemo čim manǰso zaka-
snitev od nastavitve signala do takrat, ko kontrolirana enota ta signal prejme,
je frekvenca PWM-signala za nadzor hitrosti motorjev povǐsana s standardnih
50 Hz na 333 Hz.
3.4.5 Notranja serijska komunikacija
GPS-modul z glavno elektroniko komunicira preko serijske RS232 povezave.
Sporočila se prenašajo v binarni obliki, specifikacija protokola je dostopna na
[18].
3.5 Druge elektronike, razvite med projektom
Prvotno je bil načrtovan samo razvoj glavne kontrolne elektronike, med projektom
pa smo razvili še dodatne, na kratko predstavljene v nadaljevanju.
3.5.1 Motorni kontrolniki
Prva dodatno razvita elektronika je bil motorni kontrolnik. Razlog je bil spre-
minjanje naklona motorjev, ki ne ohranijo položaja, ko letalo ni napajano, in se
spustijo navzdol. Pred premikom položaja motorjev ob vklopu je potrebno zago-
toviti, da so propelerji postavljeni horizontalno in ne drsajo po tleh. Da lahko to
naredimo avtomatsko, smo potrebovali motorni kontrolnik s senzorjem absolutne
pozicije rotorja, ki lahko propeler zasuče v vnaprej določen položaj.
Kontrolnik uporablja FOC-vodenje motorja, z glavno elektroniko komunicira
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prek RS485 vodila, za neposredno kontrolo vrtljajev motorja pa ima vhod za
PWM-signal. Preko RS485 komunikacije omogoča spremljanje trenutnih obratov,
napajalne napetosti, napajalnega toka, temperature modula in trenutne absolutne
pozicije rotorja, uporabljamo pa jo tudi za nastavljanje parametrov kontrolnika.
Elektronika ima tri načine delovanja, ki jih izbiramo z ukazi prek komunikacije.
Stand-by je privzet način ob priklopu na napajanje, na izhodu ni napetosti, motor
se lahko prosto vrti. V run načinu elektronika zavrti motor glede na nastavljene
parametre - senzorsko ali brezsenzorsko, regulira lahko vrtljaje ali motorni tok.
V park načinu kontrolnik z vnaprej definiranim statorskim tokom zavrti rotor na
nastavljen absolutni položaj in ga tam drži.
Slika 3.3: Motorni kontrolnik.
3.5.2 Servokontrolnik
Servomotorji, ki smo jih uporabili za spreminjanje naklona motorjev, so relativno
poceni kitajski kloni veliko dražjih servomotorjev podjetja Dynamixel. Cene-
nost se je pokazala v odpovedi krmilne elektronike enega od servomotorjev med
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testiranjem, zato smo razvili svojo nadomestno elektroniko.
Kot motorni kontrolnik se tudi ta z glavno elektroniko pogovarja prek RS485
vodila in deluje v dveh načinih, med katerima preklapljamo z ukazi prek komuni-
kacije. Ta sta stand-by ob vklopu, ko na motorju servopogona ni napetosti, motor
se lahko prosto premika, ter run način, ko je napetost na motorju regulirana glede
na tok skozi motor in želeno pozicijo izhodne gredi. Povratna informacija servo-
motorja je trenutna pozicija izhodne gredi in temperatura elektronike.
Slika 3.4: Nameščena elektronika servo kontrolnika.
3.5.3 Nadzor baterije
Nadzor stanja glavne baterije je pomembna funkcija, za katero je bila razvita
samostojna elektronika. Ta meri skupno napetost baterije in tok, namensko inte-
grirano vezje pa meri napetosti posameznih serijsko povezanih baterijskih modu-
lov. Elektronika lahko nadzira napetost dvanajstih zaporedno vezanih modulov
z najvǐsjo napetostjo 50,4 V, najvǐsji tok, ki ga lahko merimo, je +/- 200 A. Na
elektroniki je še vezje za mehak vklop, da se prepreči iskrenje ob priklopu baterije
zaradi relativno velike kapacitivnosti kondenzatorjev na motornih kontrolnikih.
To prek upora napolni izhodno stran na 3 V nižjo napetost od baterijske, nato pa
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se vklopijo glavni preklopni tranzistorji, ki neposredno povežejo baterijo s siste-
mom. Zaradi varnosti in možnosti izklopa motorjev v sili, vezje za mehak vklop
hkrati nadzorujeta mikrokrmilnik na vezju in zunanje stikalo. Da je baterija pove-
zana, morata biti sklenjena oba. Poleg merjenja osnovnih parametrov elektronika
še integrira izmerjen tok v podatek o porabljenih miliamper urah od vklopa vezja,
vsi podatki pa se prenašajo na glavno elektroniko prek RS485 vodila.
Slika 3.5: Elektronika za nadzor baterije.
4 Programska oprema
Glavnino dela na tem projektu predstavlja razvoj programske opreme za vse
elektronske komponente, omejili se bomo na programsko opremo za stabilizacijo
in navigacijo letala.
Za uspešno upravljanje letala je treba iz surovih podatkov senzorjev izluščiti
informacijo o orientaciji, poziciji in hitrosti letala ter nato na podlagi zbranih
podatkov izračunati ukaze kontrolnim elementom, da dosežemo želeno stanje, ki
ga določi algoritem za navigacijo ali pa pilot prek RC-kontrole.
Programska oprema opravlja naslednje naloge:
1. bere rezultate meritev senzorjev na letalu in jih integrira v informacijo o
stanju celotnega sistema letala (orientacija, položaj v prostoru, smer in
hitrost premikanja, stanje motorjev, baterije...),
2. preverja stanje RC-vhodov in prevaja pilotove želje v zahtevano orientacijo
ali način letenja,
3. odloča o primernih ukazih krmilnim in pogonskim sklopom, da ohranja
želeno orientacijo, smer in hitrost leta,
4. skrbi za navigacijo do ciljnih koordinat.
4.1 Orientacija in integracija podatkov
V tem podpoglavju je predstavljena integracija podatkov iz senzorjev.
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Za predstavitev orientacije in lokacije letala definirajmo tri koordinatne sis-
teme, ki so prikazani na sliki 4.1.
Slika 4.1: ECEF koordinatni sistem zemlje, NED lokalni koordinatni sistem in
telesni koordinatni sistem.
Fecef je fiksiran na zemljo z izhodǐsčem v sredǐsču (angl. Earth Centered Earth
Fixed). Osi X in Y ležita na ekvatorialni ravnini, X kaže v smeri Greenwǐskega
poldnevnika, os Y je zasukana za 90 ◦. Os Z kaže v smeri severnega pola, skupaj
tvorijo desnosučni koordinatni sistem. Uporabljamo ga za računanje razdalje med
trenutno lokacijo in destinacijo.
Fi predstavlja lokalni inercialni koordinatni sistem na površini zemlje, usmer-
jen sever-vzhod-navzdol (North-East-Down, NED) [19, stran 123]. Orientacija
letala je podana glede na ta koordinatni sistem.
V letalo je vpet telesni koordinatni sistem Fb tako, da kaže os X v smeri
naprej vzdolž trupa (os nagiba), os Y počez v smeri desnega krila (os naklona),
os Z pa je usmerjena navzdol (os azimuta), kot je prikazano na sliki 4.2.
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Slika 4.2: Telesni koordinatni sistem.
Definirajmo še kote zasuka okrog baznih vektorjev telesnega koordinatnega
sistema. Zasuk je pozitiven v smeri urinega kazalca, gledano v smeri koordinatne
osi. Prikazani so na sliki 4.2.
1. kot nagiba φ (ang. roll) je zasuk okrog osi X,
2. kot naklona θ (ang. pitch) je kot zasuka okrog osi Y ,
3. kot azimuta ψ (ang. yaw) je kot zasuka okrog osi Z.
Zasuk Fb glede na Fi predstavlja orientacijo letala v prostoru.
4.1.1 Rotacijska matrika
Koordinatni sistemi so določeni, naslednja naloga je predstaviti zasuk Fb glede
na Fi in način transformacije vektorjev med njima. Uporabili smo predstavitev



















b označuje matriko, ki preslika
vektor iz Fb v Fi, Cbi pa iz Fi v Fb. Cbi je enaka C ib T . Da transformiramo vektor
iz enega v drug koordinatni sistem, ga pomnožimo z ustrezno matriko,
vb = Cbi v
i, (4.2)
vi = C ibv
b. (4.3)
Slika 4.3: Koordinatna sistema in preslikave med njima.
Matrika ima naslednje lastnosti, ki nam pomagajo pri preverjanju pravilnosti
rotacijske matrike in odpravljanju napak, ki nastanejo zaradi končne preciznosti
numerične integracije podatkov:
1. stolpci in vrstice C so normirani,
2. stolpci C so med sabo ortogonalni,
3. vrstice C so med sabo ortogonalne,
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4. stolpci matrike C ib predstavljajo bazne vektorje referenčnega koordinatnega
sistema Fi, projicirane na telesni koordinatni sistemu Fb,
5. stolpci matrike Cbi predstavljajo bazne vektorje Fb, projicirane na lokalni
koordinatni sistem Fi,
6. množenje dveh rotacijskih matrik da novo rotacijsko matriko, ki opisuje
rotacijo dobljeno z zaporednim zasukom s prvo in nato drugo matriko.
4.1.2 Orientacija
Osnova delovanja algoritma je članek [21], v katerem je opisano delovanje enega
prvih hobi avtopilotov.
Algoritem uporablja podatke žiroskopa za sledenje spremembam orientacije
Fb glede na Fi, podatke o lokaciji na zemlji, smer premikanja in hitrost pa pri-
speva GPS-sprejemnik. Za odpravljanje napake orientacije uporabimo referenčne
vektorje, ki jih prispevajo pospeškomer, magnetomer in GPS. Algoritem za sle-
denje orientacije se izvaja vsakih 10 ms.
Slika 4.4: Integracija podatkov različnih senzorjev v orientacijo letala.
Rotacijsko matriko dobimo z rešitvijo diferencialne enačbe 4.4 [22, stran 10],
Ċ(t) = C(t)Ω. (4.4)
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Trenutna orientacija je posledica vrste majhnih rotacij od vklopa elektronike
do trenutnega časa t. Rotacijsko matriko, ki opisuje trenutno orientacijo letala,
dobimo s propagiranjem trenutne v kratkih časovnih intervalih dt. To naredimo
z računanjem enačbe 4.6 [22, stran 28] [23, stran 11],
C(t+ dt) = C(t) [I +△θ] . (4.6)
C(t) je rotacijska matrika na začetku intervala dt, [I +△θ] rotacijska matrika,
ki opisuje približek zasuka v času dt, kot ga izmeri žiroskop, C(t+dt) pa posodo-
bljena rotacijska matrika ob koncu intervala dt. Interval dt mora biti čim kraǰsi,
da izraz [I +△θ] v enačbi 4.6 opǐse zasuk letala v času dt.














θ v antisimetrični matriki izračunamo iz meritve žiroskopa ωmeas, ki ji
odštejemo trenutno vrednost vektorja napake žiroskopa regωerr in pomnožimo
z časovnim intervalom dt (enačba 4.8),
θ = (ωmeas − regωerr)dt. (4.8)
Končna enačba posodabljanja matrike je tako
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4.1.3 Začetna orientacija
Ob vklopu iz meritev pospeškomera in magnetomera izračunamo začetno rotacij-
sko matriko.
Označimo z Ca, Cb, Cc vrstice matrike C. Začnemo s Cc, ki kaže smer gravi-





Vrstico Cb dobimo iz meritve magnetomera. Ta nam kaže smer severa, kot jo
vidimo v Fb, vendar je zaradi inklinacije zemeljskega magnetnega polja meritve ne
moremo uporabiti kot smer severa. Zato jo križno pomnožimo s Cc in normiramo,
da dobimo smer Cb,





Vrstica Ca je križni produkt Cbin Cc,
Ca = Cb × Cc. (4.13)
4.2 Odpravljanje napake orientacije
Enačba 4.9 da približek pravilnega rezultata, kar skupaj z numeričnimi omeji-
tvami sistema sčasoma pokvari matriko C, da stolpci in vrstice matrike ne ustre-
zajo več zahtevi po medsebojni pravokotnosti in dolžini.
Ob vsaki posodobitvi matrike z novimi meritvami žiroskopov se zato izvede
rutina, ki poskrbi, da ta spet ustreza tem zahtevam.
V prvem koraku izračunamo napako pravokotnosti med vektorjema Ca in Cb.
Izračunamo skalarni produkt teh vektorjev,
⊥err= Ca · Cb. (4.14)
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Nato od vsake vrstice odštejemo vrstico, pomnoženo s polovico te napake,














To poskrbi za numerične, ostanejo pa napake v sami predstavitvi orientacije, ki
so posledica približne integracije in pomanjkljivosti MEMS-žiroskopa, da se ničta
točka med delovanjem spreminja. Algoritem se zato zanaša na druge senzorje, ki
prispevajo referenčne vektorje orientacije. Te primerjamo z vektorji v rotacijski
matriki, ki predstavljajo trenutno orientacijo letala. Razlika med referenčnim
vektorjem in izračunanim pomeni napako v orientaciji, iz katere lahko izluščimo
informacijo o napaki v meritvi žiroskopa in jo uporabimo kot vhod v tri PI-
regulatorje, ki sledijo tej napaki. Izhode regulatorjev se odšteje od rezultata
žiroskopa.
4.2.1 Pospeškomer
Kot vsak MEMS-senzor ima tudi pospeškomer svojo napako meritve. Da smo
jo določili, smo elektroniko sukali na 3-osnem podstavku in tako zbrali meritve
v vseh mogočih orientacijah elektronike. Ker je med meritvami na elektroniko
deloval samo pospešek gravitacije, bi morali, ko narǐsemo graf, na katerem so
podatki dveh osi, ti ležati na krožnici s sredǐsčem v izhodǐsču in radijem 1. Iz
tega lahko dobimo odmik meritev pospeškomera od prave vrednosti in napako
skaliranja za vsako od treh osi.
Po tej kompenzaciji meri pospeškomer gravitacijski pospešek minus pospeški,
ki delujejo na letalo,
ameas = g0 − ab. (4.18)
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Kadar je ab zanemarljiv, to je med lebdenjem in med letenjem brez pospeškov,
kot je spreminjanje hitrosti ali orientacije, je meritev pospeškomera enaka vek-
torju gravitacije, kot ga vidimo v koordinatnem sistemu Fb. Križni produkt
reprezentacije gravitacije v matriki C z vektorjem pospeškomera nam da napako
orientacije,
ωerrAcc = Cc × ameas. (4.19)
Kadar ab ni zanemarljiv, uporabimo pospeškomer posredno z računanjem
spremembe hitrosti letala v Fi. Pospešek, izmerjen v Fb s pomočjo C transfor-





Tako dobljene spremembe hitrosti seštejemo, da dobimo celotno spremembo






GPS-modul prispeva referenčno spremembo hitrosti,
△vGPS = vGPS(t+ dtGPS)− vGPS(t). (4.22)
Spremembo hitrosti △vi računamo čez celotni interval dtGPS. Kadar je ma-
trika C točna, kažeta vektorja v isto smer. Če odstopa od pravilne, nam križni
produkt teh dveh vektorjev da napako orientacije,
ωerrGPS = △vi ×△vGPS. (4.23)
4.2.2 Magnetomer
Magnetno polje, ki ga merimo, je izkrivljeno zaradi magnetnih vplivov iz okolice
in na sami elektroniki, ki ga zamaknejo in popačijo. Da odpravimo te napake, smo
zbrali meritve magnetnega polja v čim več orientacijah letala in jih uporabili za
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določitev napake magnetomera [24]. Brez motenj bi meritve polja zemlje ležale na
sferi s sredǐsčem v koordinatnem izhodǐsču, zaradi njih pa je sfera premaknjena
iz sredǐsča (t.i. ’hard iron offset’ ) in sploščena (t.i. ’soft iron offset’ ) v 3D-
elipsoid. Premik iz sredǐsča je vektor, ki ga od meritve odštejemo, sploščenost pa
odpravimo z matriko, s katero pomnožimo vektor in ki ga premakne s površine
elipsoida na površino sfere.
Kompenziran digitalni kompas nam da smer magnetnega polja in je upora-
ben kot referenčni vektor azimuta. Zaradi naklona magnetnega polja glede na
površino zemlje vektorja ne moremo uporabiti neposredno, ampak ga prej križno
pomnožimo z vektorjem gravitacije, kot je predstavljen v matriki C,
magE = Cc ×magmeas. (4.24)
Slika 4.5: Križno množenje reprezentacije gravitacije z vektorjem zemeljskega
magnetnega polja.
Tako dobljen vektor kaže v smeri E osi Fi, kot je videna iz Fb. Ta mora biti
enaka vrstici Cb, razlika med njima pa pomeni napako azimuta,
ωerrMag = Cb ×magE. (4.25)
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4.2.3 Izračun regulatorjev napake žiroskopa
Napake, izračunane v preǰsnjem koraku na podlagi meritev referenčnih vektorjev,
seštejemo in uporabimo kot vhode v tri PI regulatorje,
ωerr = ωerrAcc + ωerrGPS + ωerrMag. (4.26)
Izhod regulatorjev predstavlja trenutni odmik izmerjene vrednosti žiroskopa
od prave.
Ker nam napaka orientacije pove, v katero smer moramo zasukati Fb glede
na Fi, da se bo ta ujemal z dejanskim stanjem, nam tak način odprave napake
žiroskopa popravi tudi začetno napako orientacije Fb glede na Fi.
4.3 Stabilizacija in upravljanje letala
Ko imamo podatke o orientaciji, lahko na podlagi teh podatkov stabiliziramo
letalo. Med lebdenjem z regulacijo moči motorjev in nagibom zadnjega motorja,
med letom pa z reguliranjem odklona zakrilc. Shema principa je na sliki 4.6.
Razlika med želeno in izmerjeno orientacijo, vǐsino in hitrostjo da napako, ki
jo uporabimo kot vhod v regulatorje. Izhod regulatorjev preračunamo v relativno
moč posameznih motorjev, nagib zadnjega motorja in odklon zakrilc.
4.3.1 Stabilizacija lebdenja
Ko letalo lebdi, ga stabiliziramo z regulacijo potiska motorjev in nagiba zadnjega
motorja. Naklon motornih ležǐsč je konstanten, zakrilca so ves čas v enakem
položaju. Letalo stabilizirajo PID-kontrolerji za vsako od osi, izhodi so relativne
razporeditve potiska med motorji in nagib zadnjega motorja. Potisk se še dodatno
korigira glede na razdaljo med osjo motorjev in težǐsčem letala, lscog za sprednja
motorja ter lzcog za zadnji motor.
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Slika 4.6: Stabilizacija.
Regulator naklona je omejen na interval (−0, 15; 0, 15) in da delitev potiska













Potisk prednjih motorjev se deli med levim in desnim motorjem glede na izhod
regulatorja nagiba. Omejitev je interval (−0, 15; 0, 15),
Fsdrel = F
s
rel(0, 5− regφ), (4.29)
Fslrel = F
s
rel(0, 5 + regφ). (4.30)
Potisk zadnjega motorja popravimo glede na izhod regulatorja azimuta, ki
nam da kot nagiba zadnjega motorja αzm, to je kot med osjo motorja in Z osjo
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Skupni potisk motorjev določa regulator vǐsine,
Fprop = regh. (4.32)
Enačbe 4.29, 4.30, 4.31 in 4.32 uporabimo za izračun potiska posameznih











Krmilnik motorjev regulira obrate glede na vhodni signal, potisk pa je odvisen
od kvadrata obratov propelerja [25, stran 3]. Gornje rezultate zato še korenimo,











Med lebdenjem želimo, da letalo ohranja vǐsino in položaj nad določeno točko na
zemlji. Vǐsino določamo iz meritev barometra, položaj pa sporoča GPS-enota. Ti
podatki se uporabljajo kot vhod v tri regulatorje, od katerih en regulira skupno
moč motorjev in skrbi za ohranjanje želene vǐsine, dva pa skrbita za ohranjanje
položaja nad zemljo. Njuna izhoda sta nagib po N in E oseh Fi. Ker letalo
navadno ni poravnano z lokalnim koordinatnim sistemom, nam izhoda teh re-
gulatorjev predstavljata vektor v Fi, ki ga s pomočjo matrike Cbi preslikamo v
Fb. Letalo je med lebdenjem v vodoravnem položaju, tako dobimo želen nagib
in naklon letala, da se bo to premaknilo proti želenim koordinatam.
46 Programska oprema
4.3.3 Stabilizacija leta
Med letom so motorji usmerjeni vodoravno. Letalo stabiliziramo s krmilnimi
površinami, zakrilci. Za stabilizacijo med letom lahko zaradi konstrukcije letečega
krila neposredno nadziramo naklon in nagib letala. Kontrolo azimuta dosežemo
s hkratnim nagibom letala v želeno smer in odklonom zakrilc.
Letalo želimo imeti nagnjeno samo, kadar zavijamo. Tako je zaželen nagib
enak skalirani vrednosti izhoda regulatorja azimuta,
φzb = Kφzbregψ. (4.39)
Naklon letala spreminja vǐsino, tako je vhod v regulator naklona izhod regu-
latorja vǐsine,
θzb = regh. (4.40)
Nagib levega in desnega zakrilca izračunamo iz izhodov regulatorjev nagiba,
naklona in azimuta,
αlz = regθ + regφ + regψ, (4.41)
αdz = regθ − regφ + regψ. (4.42)





prop = regv. (4.43)









Med letenjem poznamo želeno smer, vǐsino in hitrost leta. Smer izračunamo iz




Ko letalo preide iz letenja v lebdenje, elektronika postavi motorje v pozicijo za
lebdenje in prične izvajati algoritem stabilizacije lebdenja.
Hitrost prehoda iz lebdenja v letenje je odvisna od razpoložljive moči, saj
morajo motorji hkrati zagotavljati vzgon za lebdenje in potisk naprej za po-
speševanje. Elektronika izračuna maksimalen naklon motorjev, da še zagotavlja







Fmax označuje maksimalno moč, ki jo lahko dobimo ob omejitvi, da ostane
razmerje moči med vsemi tremi motorji enako.
Ko začnemo tranzicijo, damo servomotorjem ukaz za premik na tako izračunan
kot in sproti prilagajamo moč motorjev glede na trenutni kot. Tako ohranjamo
stabilnost letala in pospešujemo z največjo močjo.
Ko hitrost naprej naraste nad določeno mejo in vzgon kril lahko nosi celotno
težo letala, se motorji pomaknejo v pozicijo za letenje, kontrolo pa prevzame
algoritem za stabilizacijo letenja.
4.4 Navigacija
Navigacijski algoritem računa razdaljo med trenutno in želeno pozicijo ter smer,
v kateri leži cilj. Na podlagi teh podatkov spreminja želeno orientacijo, vǐsino in
hitrost letala, da se to giblje proti cilju.
4.4.1 Položaj v prostoru
Rotacijska matrika pove orientacijo letala glede na inercialni koordinatni sistem,
kar potrebujemo za stabilizacijo letala. Navigacija v prostoru pa zahteva še po-
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znavanje lokacije, kar sporoča GPS-modul. Podatki so na voljo v standardnem
zapisu z zemljepisno dolžino in širino ter v ECEF-koordinatah.
4.4.2 Hitrost
Hitrost je eden od parametrov regulacije leta in referenčni vektor za ugotavljanje
pravilnosti rotacijske matrike. Primarni vir za hitrost je GPS-sprejemnik, ki le-to
podaja v treh dimenzijah. Drugi vir je integracija podatkov pospeškomera, ko jih
transformiramo v Fi, odštejemo gravitacijski pospešek in integriramo po času.
4.4.3 Razdalja do cilja
Razdaljo do cilja računamo kot razdaljo na krogli med dvema točkama. Najprej
poǐsčemo razdaljo kot stranico trikotnika med sredǐsčem zemlje, trenutno lokacijo
letala S in želeno lokacijo C. GPS-modul omogoča sporočanje lokacije v ECEF-
koordinatnem sistemu (slika 4.7), kar olaǰsa računanje razdalje med točkama,
△X = Cx − Sx, (4.46)
△Y = Cy − Sy, (4.47)
△Z = Cz − Sz, (4.48)
D =
√
△X2 +△Y 2 +△Z2. (4.49)






4.4.4 Smer proti cilju
Drugi podatek, ki ga potrebujemo je smer, v kateri leži cilj. Izračunamo ga iz
zemljepisne širine in dolžine trenutne lokacije in cilja,
△X = cos(φce)sin(λce − λse), (4.51)
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△Y = cos(φse)sin(φce)− sin(φse)cos(φce)cos(λce − λse), (4.52)
βc = atan2 (△X,△Y ) . (4.53)
βc je smer, ki jo uporabim v algoritmih za stabilizacijo leta, ti pa zavrtijo
letalo v želeno smer.
Slika 4.7: Razdalja med dvema točkama v ECEF koordinatnem sistemu.
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5 Preizkušanje algoritmov
5.1 Preizkušanje algoritmov sledenja orientacije
Prva komponenta sistema, ki smo jo naredili, je bila navigacijska elektronika. Z
namenom preverjanja delovanja algoritmov za sledenje orientaciji elektronike v
prostoru, da se lahko odkrije in odpravi napake, smo izdelali 3-osno motorizirano
platformo, na katero se pritrdi elektronika, ki se potem lahko obrača po vseh
treh oseh. Na tej platformi smo tudi pridobili podatke, ki so bili osnova za
kompenzacijo kompasa in pospeškomera.
Slika 5.1: Motoriziran podstavek.
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5.2 Preizkušanje komunikacije med komponentami sis-
tema
V drugem koraku smo izdelali mehaniko letala, na katero smo namestili in po-
vezali vse komponente sistema - glavno elektroniko, servomotorje, razsmernike
itd. To nam je omogočilo preizkus komunikacije med komponentami in prve teste
z baterijo, ko smo lahko preizkusili delovanje celotnega sistema na neodvisnem
napajanju.
Slika 5.2: Sestavljen in povezan sistem z litij-polimerno baterijo.
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5.3 Prvi preizkus na prostem
Po preizkusih in popravkih sistema je sledilo prvo preizkušanje zmožnosti letala,
da se dvigne od tal. Motorji vrtijo propelerje iz karbonskih vlaken s preme-
rom 38 cm, po grobih izračunih bi morala biti hitrost vrtenja za dvig letala nad
4.000 RPM, zato je pri teh preizkusih med baterijo in preostalo elektroniko po-
vezano stikalo za nujni stop, s katerim se lahko v primeru težav prekine povezavo
baterije z motornimi krmilniki in ustavi letalo. Prvi preizkus je bil izveden na
prostem, letalo je bilo privezano na vrv, katere namen je bil ublažiti padec v pri-
meru težav. Pri teh preizkusih se je pojavil problem z vibracijami, zaradi katerih
je postalo letalo nestabilno.
Slika 5.3: Akrobacije letala zaradi vibracij.
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5.4 Preizkušanje lebdenja
Po ponesrečenem preizkusu na prostem smo nadaljevali previdneje v bolj nadzo-
rovanih okolǐsčinah. Ker smo te preizkuse opravljali na omejenem prostoru, je
bilo letalo povezano na ročico, ki mu omogoča relativno prosto gibanje, omeji pa
področje, kamor lahko gre. Po omilitvi vibracij je bilo možno nastaviti regulatorje
nagiba in naklona, da je letalo stabilno lebdelo.
Slika 5.4: Prvo stabilno lebdenje.
5.5 Drugi preizkus na prostem
Bolj prepričani v sposobnost sistema, da drži letalo stabilno v zraku, smo drugi
preizkus na prostem opravili brez varnostne vrvi. Tokrat se je letalo dvignilo od
tal, po dodatnem nastavljanju regulatorjev naklona in nagiba je stabilno lebdelo,
zaradi razlike med orientacijo letala in elektronike s senzorji pa je bil narobe
nastavljen vodoravni nivo letala, posledično ga je zanašalo iz smeri. Da smo
kompenzirali to napako, smo okvir letala spravili v vodoraven nivo, orientacija, ki
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jo je v tem položaju izmerila elektronika, pa je zasuk med elektroniko in okvirjem
letala.
Slika 5.5: Drugi preizkus na prostem.
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Ko smo imeli opcijo nastavljanja zasuka med elektroniko in letalom, je v tretjem
preizkusu letalo ohranjalo pravilno orientacijo, da ga ni zanašalo iz smeri. Ker gre
pri našem projektu za križanca med trikopterjem in letalom, se je po balansiranju
letala pokazala preceǰsnja občutljivost na veter. Vzgon za lebdenje proizvajajo
propelerji, tako da ima že šibak veter preceǰsen vpliv na letalo in ga zanaša iz smeri
in pošlje navzgor oziroma navzdol. Da bi dosegli stabilno lebdenje na določeni
vǐsini, smo vpliv vetra skušali kompenzirati z regulatorjem, ki je za informacijo
o trenutni vǐsini letenja uporabljal barometer. Žal se je ta izkazal za preveč




V nalogi smo predstavili izdelavo brezpilotnega letala, ki bo lahko vzletelo in
pristalo navpično. Ob zaključku naloge je sama konstrukcija letala zaključena,
posamezne elektronske komponente sodelujejo med sabo, letalo vzleti, lebdi, ohra-
nja želeno orientacijo in pristane. Vibracije zaradi motorjev so odpravljene do
stopnje, ko ne vplivajo katastrofalno na delovanje algoritmov za določanje ori-
entacije. V nadaljevanju bo izvedena integracija informacije GPS-modula, da
bo letalo lahko ohranjalo položaj v prostoru, testirati bo potrebno algoritme, ki
vodijo prehod med lebdenjem in letenjem ter stabilizacijo leta letala. Nazadnje
bomo preizkusili algoritme vodenja letala do želene lokacije. Nadgraditi bo po-
trebno daljinsko vodenje z večkanalno napravo, kar bo omogočilo preizkušanje
posameznih funkcij - od tranzicije do stabilizacije letenja. Na koncu bo potrebno
pozornost posvetiti tudi varnosti sistema in ukrepom ob zaznavi napak. Varnost
je bila tudi eden od razlogov, da smo se podali v izdelavo lastnih razsmernikov za
pogon glavnih motorjev in lastne elektronike za krmiljenje servomotorjev. Komu-
nikacija prek RS485-vodila omogoča, da glavna elektronika spremlja stanje vseh
motorjev in servomotorjev ter se na podlagi teh podatkov odloča o primernih
ukrepih za nadaljevanje leta. Kot izhod v sili načrtujemo izdelavo sistema, ki
bo v primeru katastrofalne napake sprožil padalo za pristanek in tako preprečil
popolno uničenje letala in, kar je še pomembneǰse, zmanǰsal nevarnost, ki bi jo
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